













STUDY ON DESIGN AND PROTOTYPING OF SMALL AIRCRAFT 








This study is conducted as a part of prototype design of a new category small aircraft in our laboratory. In 
the present study, the stress acting on the main wing structure of a new category small aircraft during cruise is 
calculated and compared with the result of stress-strain experiment acting on 1:1 scale model of the main wing 
in order to verify the validity.  In addition, reevaluating the main wing structure, optimization of the prototype 
design was attempted. 
 





















そこで，当研究室は，2004 年に FAA(Federal Aviation 
Administration，アメリカ連邦航空局)によって制定された









Fig.1  Classification of aircraft categories1) 
 
LSA の 機 体 は ICAO(International Civil Aviation 
Organization， 国際民間航空機関)が定める規格ではなく，



















主な制限事項は以下の Table 1 に示す． 
 




空機 ML-11 の 3DCAD モデルを Fig.21)，全体の概要を
Table 2 に示す．ML-11 は国内における小型航空機の製造
が有効であるか確認するための試作機である．最大重量



















































Maximum weight 1320lbs(600kg) 
Maximum speed 120kt(222km/h) 
Stall speed 45kt(83km/h) 
Maximum number of crews 2 
Power plant 1(Non-turbine) 
Propeller Fixed or semi fixed pitch 
Cockpit Unpressurized 
Landing gear Fixed 
Use for Leisure 
Appearance Length 7000mm 
Width 8300mm 
Height 2650mm 
Fuel load 50L 
Main Wing Wing span 8300mm 
Chord length 1300mm 
Setting angle 4° 
dihedral angle 6.5° 
Weight Empty weight 288kgf 
Load age 192kgf 
Maximum weight 480kgf 
（２）応力の計算 2) 














   
 𝑊𝑊 = 𝑚𝑤𝑔 (3) 
   










する為，𝑊𝑓 = 0とする． 
   
 𝑄𝑦 = −𝐿 + 𝑛𝑊𝑤𝑐𝑜𝑠𝛼 (5) 
   






   
 𝑀𝑦 = 𝐿𝑙𝐺1 − 𝑛𝑊𝑤𝑐𝑜𝑠𝛼𝑙𝐺2 (7) 
   

















− 𝑛𝑊𝑤𝑐(0.35 − 0.25)𝑐𝑜𝑠𝛼 (9) 
   
(7)，(9)と Fig.6 より，前桁と後桁に作用するモーメント
𝑀𝐹，𝑀𝑅は， 





𝑀𝑦 + 𝑀𝑋 (10) 


























Fig.4  Simplified view of ML-11 
 
 Fig.5  The direction of each stress 
 
 
Fig.6  Position of Elastic Axis and spars 
 
４． 応力ひずみ試験 













































した．測定は 2 ゲージ法で行った．PCD-300A を利用し 1
回の測定で 3 箇所計測，これを 4 回繰り返して主翼 1 周






関係であるから，重りを 135kg 載荷した ML-11 の曲げひ
ずみより，巡航時，制限荷重時の条件下で応力を推算した．







 Fig.10  Comparison of estimated value and calculated 
value in front spar (A) 
 




 Fig.11  Comparison of estimated value and 
calculated value in rear spar (A) 
 




 Fig.12  Comparison of estimated value and calculated 
value in front spar (S) 
 




 Fig.13  Comparison of estimated value and 
calculated value in rear spar (S) 
 
































 Fig.14  Revision of calculated value in front spar (A)  




 Fig.15  Revision of calculated value in rear spar (A)  




 Fig.16  Revision of calculated value in front spar (S)  




 Fig.17  Revision of calculated value in rear spar (S)  
   
６． 評価 





































   
b は前後桁とリブで囲まれる長方形板の短辺の長さ，t
は板厚，E は縦弾性係数で，r は曲板の曲率，係数 k は剪
断座屈係数である．(14)式を利用し，リブの枚数及び外皮
の板厚が変化したときの剪断座屈応力と主翼に働く最大
せん断応力を以下の Fig.19 に示す． 
 

























主翼を用いて，強度計算を行った結果を Fig.21 に示す． 
 Table 3より，主翼重量を約8kgの軽量化が確認出来た．
すなわち，両翼で 16kg の軽量化である．外皮の板厚を

















 Fig.21  Evaluation of modified main wing 
 
 
 Before After General 
Number of 
ribs[-] 
7 7 13 
Thickness 
of skin[mm] 
2.0 1.2 0.9 
Weight of 
main wing[g] 
44256 36120 35602 
８． まとめ 
本研究によって，以下の知見が得られた． 
・航空機主翼に作用する曲げ応力の簡易的計算手法 
・設計パラメータ変更に伴う，評価及び改修方法 
航空機の主翼は，多くの部品点数や複雑な設計などを
有しており，それらを省略したことによる計算精度の低
下や，製造過程への配慮が十分でない事は否めない．しか
し，結果においては計算と試験で良い傾向を得られてお
り，初期設計の妥当性を確かめる段階においては，十分で
あると考えられる． 
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